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摘　 要:为了确定某航空发动机中介机匣内部的流场旋涡结构ꎬ对其进行数值模拟ꎬ采用 Ｑ 准

则对流场进行分析ꎬ探索流场中的旋涡结构ꎮ 研究发现ꎬ中介机匣中的旋涡模型主要由马蹄

涡、壁角涡、轮毂 /支板角区分离涡及机匣出口分离涡等 ４个旋涡构成ꎮ 壁角涡与轮毂 /支板角

区分离涡位于轮毂端壁与支板的角区ꎬ主要因为角区的压力场导致了通道内较大的流动损失ꎮ
机匣出口分离涡由机匣壁面较大的凸曲率产生ꎬ导致支板尾缘靠近机匣壁面的流场产生低
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０　 引言

中介机匣是航空发动机中连接低压压气机与高压压

气机的过渡通道ꎮ 先进航空发动机高压比、高推重比的设

计要求ꎬ导致中介机匣需在更短的轴向尺寸和更大的径向

落差内实现高低压系统之间的合理过渡ꎮ 中介机匣流道

的剧烈偏转会带来较大的气流流动损失和通道内较大的

径向及流向压力梯度ꎬ而承力支板的钝体扰流特征会带来

很强的诱导损失ꎬ从而造成下游流场的恶化ꎬ两者结合下

极易诱发端壁附面层分离、支板角区分离等二次流现

象[１] ꎬ影响整机总体性能ꎮ
国内外对于中介机匣的研究较多ꎬＳＯ Ｒ Ｍ Ｃ 等[２]的

研究显示离心加速度与不平衡的压力场会导致凸面湍流

剪切应力增加和凹面湍流剪切应力减少ꎬ因此可以确定曲

率影响 Ｓ 形管道湍流附面层的发展ꎮ ＢＡＩＬＥＹ Ｄ Ｗ 等[３]

对于压气机 Ｓ形过渡段进行研究ꎬ发现 Ｓ形管道的损失主

要取决于压力梯度和曲率ꎬ同时支板产生的气流堵塞作用

大大影响了压气机过渡段的压力分布ꎮ 辛亚楠等[４]对大

径向落差长度比的中介机匣进行了研究ꎬ研究发现:由于

轮毂面存在较大的逆压力梯度的作用ꎬ增加了角区流动分

离的可能性ꎻ受到附面层迁移等其他流动的影响ꎬ中介机

匣的总压损失进一步增大ꎮ 卜焕先等[５]通过试验和仿真

手段ꎬ对一带支板的弯曲管道进行研究ꎮ 研究结果表明:
支板的存在为尾迹流和旋涡的形成创造条件ꎮ

针对上述研究现状ꎬ发现目前对中介机匣流场内涡系

结构的研究有所欠缺ꎮ 本文采用数值模拟的方法ꎬ对中介

机匣内部流场进行分析ꎬ结合 Ｑ 准则及流场内二次流流

动规律ꎬ总结出简化旋涡模型ꎬ为后续改善中介机匣性能

的研究提供参考ꎮ

１　 计算模型及数值方法

１.１　 计算模型

本文选取某构型中介机匣进行相关研究ꎬ该模型主要

由轮毂壁面(ｈｕｂ)和机匣壁面(ｃａｓｅ)及支板(ｂｌａｄｅ)构成ꎮ
采用 ＮＡＹＬＯＲ Ｅ Ｍ Ｊ等[６]的几何定义方式ꎬ中介机匣的无

量纲设计特征参数描述为:ΔＲ / Ｌ ＝ ０.６４０ꎬｈｉｎ / Ｌ ＝ ０.３５５ꎬ
Ａｏｕｔ / Ａｉｎ ＝ ０.９８０ꎬＲｉｎ / ｈｉｎ ＝ ５.２４０ꎬｃｍａｘ / ｂ ＝ ０.０９０ꎮ 其中 ΔＲ 为

进出口中径偏距ꎬＬ 为中介机匣弯曲管道轴向长度ꎬｈｉｎ为
中介机匣进口流道高度ꎬＡｉｎ与 Ａｏｕｔ分别为中介机匣进出口
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流道面积ꎬ Ｒ ｉｎ为进口中径ꎬｃｍａｘ为支板最大厚度ꎬｂ 为支板

弦长ꎬ其具体几何构型见图 １ꎮ
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图 １　 中介机匣几何构型特征参数

由于中介机匣周向存在周期性ꎬ同时考虑到计算量ꎬ
本文选取 １ / ８周期的中介机匣模型进行计算ꎬ分析其流动

特性ꎮ 在进行数值模拟时ꎬ需延长中介机匣的进、出口ꎬ使
其附面层充分发展ꎮ 对于本文算例ꎬ进、出口分别延长

３ｈｉｎ与 ３ｈｏｕｔꎮ 中介机匣三维模型如图 ２所示ꎮ

图 ２　 中介机匣三维数值计算模型

１.２　 数值方法

本次计算使用商业软件 Ｆｌｕｅｎｔ进行数值模拟计算ꎬ选
取湍流模型为 ｋ－ω ＳＳＴ 湍流模型ꎮ 采用具有二阶精度的

流动控制方程和湍流模型方程进行离散ꎬ当方程残差值到

达 １０－５量级且监控的来流马赫数基本稳定时ꎬ判定计算收

敛ꎬ完成本次模拟计算ꎮ 在数值模拟的计算过程中ꎬ采用

专业网格划分器 ＩＣＥＭ 进行结构化网格划分ꎮ 如图 ３ 所

示ꎬ为了满足近壁处的壁面函数和计算精度的要求ꎬ对近

壁面处网格进行加密处理ꎮ 选取不同的湍流模型计算所

要求的第一层网格的 ｙ＋不同ꎬ对 ｋ－ω 类的湍流模型ꎬ理论

ｙ＋<５ꎮ 第一层网格高度给定 ０.００９ｍｍꎬ比率为 １.１ꎮ 经过

加密后在近壁区采用标准壁面函数时 ｙ＋约为 ３ꎮ

图 ３　 中介机匣网格划分模型

２　 涡识别方法

为了更直观地观察旋涡的形成机理ꎬ有必要从三维角

度对旋涡形成机理进行分析ꎮ 涡可视化技术可对流场的

涡系结构进行判断和识别ꎬ主要判别准则可分为以下几

类:Ｑ准则、l２准则、D准则以及涡量准则[７] ꎮ 本文主要采

用 ＨＵＮＴ Ｊ Ｃ Ｒ等[８]提出的 Ｑ准则进行涡系结构的识别ꎬ
其表达式为

Ｑ＝ １
２
( Ω ２－ Ｅ ２) (１)

式中:Ω 为涡量张量ꎻＥ 为应变速率张量ꎮ
同时以二维手段对涡系结构的分析进行辅助ꎬ主要采

用“极限流线分离模式”来判定流场内产生的流动分离ꎬ
该模式由 ＶＩＳＢＡＬ Ｍ Ｒ 等[９]提出ꎮ 极限流线指与壁面距

离趋于 ０(但≠０)的流线ꎬ该流线可反映物体表面流体的

运动特征ꎮ 由于切应力线的方向与极限流线一致ꎬ故各种

文献中往往用切应力线来代表极限流线ꎮ

２.１　 旋涡提取

利用 Ｑ准则对中介机匣的流场进行涡系结构的识

别ꎬ结果如图 ４ 所示ꎮ 中介机匣的流场中主要存在马蹄

涡、壁角涡、轮毂 /支板角区分离涡及机匣出口分离涡ꎮ ４
个涡结构的分布及形成原因各不相同ꎬ下文将结合流场内

流体的运动状况对各个涡结构的运动规律及性质进行详

细的分析ꎮ
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图 ４　 中介机匣流场涡系结构

２.２　 旋涡分析

１)马蹄涡

图 ５为支板前缘角区流线图ꎮ 流体在经过中介机匣

支板前缘时ꎬ由于支板阻碍ꎬ流动滞止ꎬ导致流体流速减

小ꎬ压力增大ꎬ产生较强的沿程逆压梯度ꎮ 靠近端壁侧流

体由于流速较慢ꎬ动能较小ꎬ在逆压梯度的作用下ꎬ动能无

法抵消逆压梯度而产生回流ꎮ 由于边界层流体相对于主

流而言流速较低ꎬ所以在前缘滞止时ꎬ主流的静压比边界

层流体增加更多ꎬ因此流体存在径向压力梯度ꎬ流体向端

壁处运动ꎬ导致前缘处流体向马蹄涡涡核处卷起ꎮ 图 ６为
轮毂面支板前缘流场极限流线图ꎬ支板前缘处极限流线为

典型马蹄涡结构ꎬ鞍点 Ｓ１为马蹄涡出现的明显标志ꎮ 流

体由于支板的堵塞及主流的推进而向支板两边发展ꎬ之后

受到横向压力又逐渐靠近支板ꎮ
２)壁角涡

轮毂壁面马蹄涡延伸出来的流线在支板后半程受到
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流道扩张的影响ꎬ在横向压力的影响下ꎬ流体向支板靠近ꎬ
并在此与支板 /轮毂端壁角区附面层的低能流体汇聚ꎬ形
成壁角涡ꎮ 其原理可由图 ７说明ꎮ 壁角涡规模较小ꎬ在流

场中不容易观察到ꎮ 图 ８为轮毂端壁 /支板角区的壁角涡

流线图(Ｃ 指轮毂处支板前缘至支板尾缘轴向距离)ꎮ 马

蹄涡分支流体在轮毂 /支板角区回旋产生壁角涡ꎬ并在径

向压力梯度作用下沿着支板抬起ꎮ

(a) E!1����5@	#4
 (b)�	1����5@	#4


图 ５　 支板前缘角区流线图
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图 ６　 支板前缘附近极限流线图
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图 ７　 轮毂端壁壁角涡极限流线图
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图 ８　 角区壁角涡流线图

３)轮毂 /支板角区分离涡

中介机匣轮毂端壁与支板的角区附近存在一条范围

大、延伸距离长的涡结构ꎬ从 Ｑ准则提取的涡系结构中可

以看出ꎬ该涡结构一直从支板的中间位置处延伸至中介机

匣出口ꎮ 该区域流动分离及涡生成的原理可结合在流动

分离发生区域某质点 Ｐ 的压力场(图 ９)来分析ꎮ 在轮毂

分离区的质点 Ｐ 处ꎬ轴向受到逆压力梯度ꎬ径向受到由轮

毂到机匣的压力梯度ꎬ周向受到由周期面到支板的压力梯

度ꎮ 流体自上游流下ꎬ受到周向压力梯度影响ꎬ流体在支

板后半程靠近支板ꎬ受到轮毂附面层及壁角涡的影响ꎬ分
离区处的流体属于低能流ꎬ流动速度较慢ꎬ在轴向逆压力

梯度的作用下ꎬ此时的流体不仅需要支付附面层因剪切阻

力所消耗的动能ꎬ还有一部分能量需要转换为压力能ꎬ在
流体无法支付这些能量而下游压力仍在升高的时候ꎬ便产

生了回流ꎮ 同时流体在径向压力梯度的作用下ꎬ产生回流

的同时流体将被压力抬高并靠近主流ꎬ被抬高的流体将被

主流带动向下游发展ꎬ并生成分离涡ꎮ 分离涡向下游发展

时ꎬ受到近壁面来流的剪切ꎬ直径不断增大并趋于稳定ꎬ直
至通道出口仍未消散ꎬ图 １０为轮毂角区分离涡的流线图ꎮ

z

y

x

P

图 ９　 支板尾缘 /轮毂附近某质点 Ｐ
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图 １０　 轮毂角区分离涡的流线图

图 １１充分展示了轮毂角区分离涡的形成和发展的过

程ꎮ 从图中可以发现ꎬ在 ４０％Ｃ 截面之前ꎬ流体没有发展

成涡的趋势ꎬ在压力作用下ꎬ流体逐渐发生流动分离ꎬ并在

６０％Ｃ 截面处产生稳定的螺旋点ꎬ形成分离涡ꎮ 分离涡在

向下游的过程中稳定发展ꎬ直至到达中介机匣出口时仍未

破碎ꎮ
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图 １１　 轮毂角区分离涡二维截面流线图

４)机匣出口分离涡

从图 ４中可以看到ꎬ机匣壁面靠近支板尾缘处存在大

范围的涡系结构ꎬ由于其位于机匣出口分离区内ꎬ将其命

名为机匣出口分离涡ꎬ该处分离涡的产生原因主要为机匣

二弯处较大的凸曲率ꎮ 由于机匣壁面二弯处存在较大的

凸曲率ꎬ流体在凸曲面处先处于顺压力梯度区域ꎬ后处于

逆压力梯度区域ꎬ当逆压梯度过大时ꎬ逐渐减小ꎬ当流体速
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度减为 ０后ꎬ若逆压梯度继续存在ꎬ则流体产生回流ꎮ 回

流与主流相撞ꎬ把主流推离物面ꎬ形成边界层分离ꎮ 分离

区内的流体极其不稳定ꎬ在分离点下游处产生了回流旋涡

区ꎬ与轮毂 /支板角区分离涡不同的是ꎬ该涡结构为周向发

展ꎬ如图 １２所示ꎮ 该涡结构的存在导致机匣壁面附近的

后续流场持续处于低速区内ꎮ

blade

图 １２　 机匣出口分离涡二维截面流线图

３　 旋涡模型构建

结合上文所述ꎬ带支板的中介机匣内主要存在的涡系

结构有:马蹄涡、壁角涡、轮毂 /支板角区分离涡及机匣出

口分离涡ꎮ 为了更直观地展现出流场内的旋涡结构ꎬ对其

进行简化处理ꎬ构建如图 １３所示的简化旋涡模型ꎬ其中虚

线为旋涡的轨迹ꎮ
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图 １３　 中介机匣简化旋涡模型

可将该中介机匣旋涡模型描述为:来流附面层由于支

板的堵塞在支板前缘形成马蹄涡ꎬ马蹄涡的分支流线受到

横向压力梯度ꎬ向支板 /轮毂端壁角区发展诱发生成壁角

涡并向支板抬高ꎮ 马蹄涡旁远离支板的轮毂处来流附面

层受到轮毂曲率及支板的影响ꎬ在综合压力场影响下生成

轮毂 /支板角区分离涡并延伸至模型出口ꎮ 机匣壁面出口

处流体由于受到机匣二弯处凸曲率影响ꎬ生成机匣出口分

离涡ꎮ

４　 结语

１)利用 Ｑ准则对中介机匣流场进行分析ꎬ可以较好

地获取流场中的涡系结构ꎬ方便对其进行下一步的具体

分析ꎮ
２)由于支板的堵塞效应ꎬ支板前缘存在马蹄涡ꎬ马蹄

涡的分支流线在横向压力梯度的影响下在支板 /轮毂角区

产生壁角涡ꎬ并沿着支板抬起ꎮ
３)轮毂端壁远离支板的流体在支板附近压力场及壁

角涡低能流体团的影响作用下生成轮毂 /支板角区分离

涡ꎬ该涡规模较大且一直延伸至模型出口ꎬ而机匣壁面的

流体由于二弯处凸曲率的影响ꎬ产生了周向发展的机匣出

口分离涡ꎮ
４)中介机匣中的旋涡模型主要由马蹄涡、壁角涡、

轮毂 /支板角区分离涡及机匣出口分离涡等 ４种涡构成ꎮ
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